




Study on Flows and Combustion Phenomena in
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部, 衝撃波管, 装置は高圧室,セクシ 二重隔膜圧縮管, テスト
究が進められている(著者らは, ジンの研 ピストン,可視化光学系および測定系ョン,ダンプタンク,).5
現象を体系的に捉えすでに,スクラムジェットエンジンに関する 5mている.圧縮管は内径 3 ,長さ 20により構成され
ることを目的として,実際の飛行状態を模擬したマッハ数 62m.管は内径 1
を持つスクラムジェットエ約 7の流れ中に機体圧縮部 フロン製で質量 





ラムジェットエンジ 速過程を可視化し､同時にスク 実験条件として,高圧室には 錐ノズルを設置した.
m,設計マッハ数 管管端には出口






置とスクラムジェットエンジンモデルを用 同じ実験装 汀テストセクション内は 1伽o








体小型圧力変換器および 8チャンネル,サンプリング (静圧孔 2, ),
55m.
P2




速度 lMHzのデータロガーを使用した.	 圧孔 4,
l 
22.
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噴射孔との位置関係は,最前部静圧孔 (静圧孔 1, 




0の半模形であり ,下壁を上5 ).膨張するのを防ぐことができることが確認されている インテーク上壁は角度 2 (6
下前後に動かすことによって,模先端から発生した衝 そこで,可視化を前提とし,透明なアクリルの側壁を設
撃波を下壁先端で反射するように調整することが可能 置した.側壁は,厚さが 15m. 0m,長さ 5 を用い
である.上壁襖の角度は超音速での燃焼試験を考慮 た. 
2し, つの斜め衝撃波を通過した流れが,マッハ数約 











焼器内での化学反応の有無を検討できるようになって 力は振動しながら上昇し , MPaに達した後 3
toの履歴を示す.風洞が作動すると ,圧
0〟S
いる .噴射気体は,噴射用リザーバーに設定圧力まで の間ほぼ定常となり ,その後減少する.可視化結果か
充填された後,後方から駆動用ピストンにより押し出さ ら,流路全域に衝撃波が観測される時間は08.msある
れ燃焼器入口から54rm. 下流に位置する音速ノズル が,定常な衝撃波が発生していると考えられるのは､





















隔は4rmであり ,燃焼器内部の下壁壁面静圧の測定 にスクラムジェットエンジンモデル内の流れを 
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先端から発生した衝撃波が下壁で反射し,図より , ある. 燃焼器内のマ燃 模 表から分かるように, ける値で
口の 焼器入 設計どおりである ッハ数はほぼ
角に入射していることが確認できる. 1つ目の斜 .また,燃焼器入口の圧力も 2次元め衝撃波の衝撃波角とマッハ数との関係式より求めた 衝撃波理論から予測される
下流の位置の静圧孔 1にお カウル
エンジンモデル-流入する主流のマッハ数 Mlは68.
 燃焼器入口までは2次元 0値の約 8%であるので,
りに行われていると思われ的な衝撃波の形成が理論通
であった.可視化結果から求めた衝撃波の角度を用い i5g.F に, る.このときのインテーク下壁壁面
pc,
Oで無次元つ目の衝撃波以降の流れを 2次元衝撃波理論によて,1 図の縦軸は,時間平均の圧力を大気圧 P静圧を示す.
は 
解析した.結果を表 1に示す.ただし比熱比 γは 
で計算した.ここで,M2は 1つ目の衝撃波背後 4
1.り 化
M3流マッハ数, β2は 2つ目の衝撃波の衝撃波角,の主 は 2つ目の衝撃波背後の主流マッハ数 
小型高エンタルピー衝撃風洞を用いたスクラムジェットエンジンモデル内の超音速燃焼 
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いずれの場合も約 MPaである.噴射ガスの当量801. 力をいただいた.併せて感謝の意を表します.
比が 1よりもかなり大きい場合 (燃焼しづらい場合,め 
























































)A me, ⅠMo S,ndR
)K , a Komu , ,




csanAe 血e mo mi dP nR
比べてわずかに上昇する.噴射ガスの当量比を 1に 4.91-78) 1p,99919(,4開発,室蘭工業大学紀要, 
近づけると(燃焼しやすくすると ,¢ -62. ,)5 試験気
体が窒素の場合でも,発光現象が認められ,静圧孔 2 ioI itgatnves hgninaHi
の圧力が静圧孔1の圧力より高くなる. dliuF
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本研究では小型高エンタルピー衝撃風洞で作られ
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観察されなかった. 支部講演会講演論文集 2p,02(, 00) 7.02-60
アセチレンー空気混合気を用いた場合,水素ガスと
7()新井隆景 ,笠原次郎 ,小久保崇 ,向井幸司,小
同様に超音速燃焼が観察され,当量比が 1に近いガ 型工エンタルピー衝撃風洞を用いたスクラムジェ
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